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Рассматривается задача определения размера модели и пересчёта результатов модельных 
испытаний в аэродинамической трубе малых скоростей с открытой рабочей частью на условия 
свободного потока. Расчёт обтекания модели в рабочей части и в свободном потоке 
производится с использованием пакета ANSYS Fluent, а построение расчётной сетки 
выполнено с помощью модуля ANSYS ICEM CFD. В рабочей части строится 
неструктурированная сетка, а в свободном потоке – структурированная. Определены 
изменения значений аэродинамических коэффициентов при различных значениях 
коэффициента загромождения рабочей части для моделей сегментально-конической формы, а 
также затупленного по полусфере цилиндра с кормовой конической юбкой. Найдены значения 
коэффициента загромождения, при которых индукцией границ рабочей части можно 
пренебречь. Предложена методика пересчёта результатов трубных испытаний на условия 
свободного потока. 
Ключевые слова: аэродинамическая труба, открытая рабочая часть, коэффициент 
загромождения, модель, аэродинамические коэффициенты 
 
Введение 
Учёт индукции границ рабочей части аэродинамической трубы (АТ) малых скоро-
стей и связанный с ним выбор размеров модели является классической проблемой экспе-
риментальной аэродинамики, которая изучается начиная с 20-х годов прошлого века [1]. 
Для хорошо обтекаемых тел типа крыла, крыло-фюзеляж при малых углах атаки в услови-
ях открытой и закрытой рабочих частей АТ малых скоростей получены аналитические за-
висимости для определения поправок на скос потока, индуктивное сопротивление, загро-
мождение потока моделью и вихревым следом за ней [1-3]. Вместе с тем, влияние индук-
ции рабочей части на аэродинамические характеристики тел, обтекание которых сопрово-
ждается формированием развитого вихревого течения в донной области, не может быть 
Аэрокосмический научный журнал. МГТУ им. Н.Э. Баумана 38 
описано в рамках теорий линеаризованного обтекания тонких тел. В частности, в работе 
[4] основываясь на результатах испытаний пластины, установленной поперек потока, по-
казано, что индукция стенок в 5 раз больше по сравнению с оценками, выполненными по 
классическим зависимостям для тел с тонким вихревым следом.  
Развитые в работах [4-5] приближенные методы определения лобового сопротивле-
ния моделей в свободном потоке по данным трубных испытаний продемонстрировали их 
удовлетворительную точность для моделей автотранспортных средств [6]. Принимая в ка-
честве параметра индукции отношение площади проекции модели (Fm) на плоскость по-
перечного сечения рабочей части к площади этого сечения (Fw) было показано [1, фиг. 
6.2], что для пластины, установленной поперек потока и для моделей в форме параллеле-
пипеда зависимость xaw
xaf
C
C
 от параметра m
w
F
F
   линейна. 
1  ;
f xaw
хаf
w xaf
q C
C
q C
     
Здесь qf и qw – скоростной напор в свободном потоке и в рабочей части; коэффици-
енты Сха с индексами w, f соответствуют коэффициентами лобового сопротивления моде-
ли в рабочей части АТ и в свободном потоке; 
1
pдfC
   ; Сpдf – коэффициент донного дав-
ления в свободном потоке. 
Линейность этой зависимости отмечена и в трудах российских учёных [7], что по-
зволило зарегистрировать патент на способ определения Схаf автомобиля по результатам 
испытаний в АТ [8]. 
К сожалению методы [4,5] не могут быть непосредственно распространены на фор-
мы моделей отличных от исследованных. При этом следует учитывать возможность влия-
ния сильно затупленных тел как на поле скоростей при выходе из сопла, так и на входе в 
диффузор АТ. 
Альтернативой приближенным оценкам служат методы математического моделиро-
вания, которые позволяют изучать индукцию границ рабочей части при обтекании раз-
личных форм моделей. Эти методы позволяют детально изучить картину течения, влияние 
поддерживающих устройств, масштаба модели, что иллюстрируется работами ученых 
ЦАГИ им. проф. Н.Э. Жуковского [9-11]. 
Необходимым этапом в технологическом цикле подготовки аэродинамического экс-
перимента является выбор максимально возможного размера модели и связанного с ним 
способа пересчёта результатов трубных испытаний на условия свободного потока. Мето-
дика такого пересчёта, основанная на использовании численного моделирования обтека-
ния модели в открытой рабочей части изложена ниже. 
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1. Постановка задачи 
Основными составляющими индукции границ рабочей части при обтекании моделей 
с большим лобовым сопротивления являются загромождение потока моделью и вихревым 
донным следом [1]. В этой связи при анализе влиянии размеров модели на уровень индук-
ции границ достаточно изучить зависимость коэффициента лобового сопротивления мо-
дели от коэффициента загромождения ξ. С этой целью рассмотрим обтекание модели в 
открытой рабочей части АТ малых скоростей на примере дозвуковой трубы Т-500 (МГТУ 
им. Н.Э. Баумана). Ввиду того, что возмущение от модели распространяются как вверх, 
так и вниз по потоку наряду с рабочей частью рассмотрим течение в сопле и в диффузоре. 
Основные параметры трубы приведены в работах [12,13]. 
Принятая в расчётах математическая модель пространственного течения в АТ и в 
свободном потоке основывается на уравнениях Рейнольдса, которые замыкаются SST – 
моделью турбулентности. 
Расчетная область представляет собой параллелепипед, внутри которого расположе-
ны часть форкамеры, сопло, рабочая часть с моделью и диффузор (рис. 1).  
 
Рис. 1. Расчётная область 
 
При расчёте течения в рабочей части на границе расчётной области задаются сле-
дующие условия: 
1) на входе в форкамеру задаётся равномерный профиль скорости, значения которой 
определяется путем итерационного процесса вычисления для восстановления за-
данной скорости потока на выходе из сопла; 
2) на выходе из диффузора задаётся условия постоянного массового расхода; 
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3) на поверхностях форкамеры, сопла, диффузора и модели задаётся условие прили-
пания; 
4) на остальных внешних границах расчётной области задаётся атмосферное давле-
ние. 
При расчёте обтекании модели свободным потоком расчётная область представляла 
собой круговой цилиндр, в центре которого располагается модель. Диаметр цилиндра ра-
вен 15D, а длина равна 25D, где D – максимальный диаметр модели. На левой границе за-
даётся значение скорости, равное скорости на выходе из сопла, на остальных поверхно-
стях расчётной области задаётся атмосферное давление, а на поверхности модели задаётся 
условие прилипания. 
Расчёты проводились с использованием пакета ANSYS Fluent. Построение расчёт-
ной сетки выполнено с помощью модуля ANSYS ICEM CFD. В связи со сложностью гео-
метрии сопла, диффузора, модели при расчёте течения в рабочей части генерировалась 
неструктурированная сетка (рис. 2а), а при расчёте обтекания модели свободным потоком 
- структурированная сетка (рис. 2б). 
  
 а) для расчёта в рабочей части АТ  б) для расчёта в свободном потоке 
Рис. 2. Пример расчётной сетки вблизи модели спускаемого аппарата ORION. 
 
Для выяснения влияния количества расчётных ячеек на точность решений был про-
веден специальный вычислительный эксперимент. Расчёты показывают, что при количе-
стве расчётных ячеек N > 1352351 результат расчёта в рабочей части остаётся неизмен-
ным. Поэтому количество расчётных ячеек в присутствии модели принималось 1352351. В 
случае свободного обтекания количество расчётных ячеек составляло 775804. Наряду с 
количеством ячеек качество расчётной сетки характеризуется значением безразмерного 
коэффициента высоты первой пристеночной ячейки Y+: 
Re
2
fx
Cy
Y
x
  , 
где Rex – число Рейнольдса, определяющее по характерной длине х; Δy - высота первой 
пристеночной ячейки; Сf - коэффициент трения. 
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Значения 1,5Y
   по образующей линии модели (рис.2) приведены на рис. 3, что 
соответствует рекомендациям в работе [14] для SST-модели турбулентности. 
 
Рис. 3. Распределение значений Y+ на образующей линии модели. 
2. Аэродинамические характеристики модели в свободном потоке 
Анализ справедливости принятой математической модели реальному физическому 
процессу проведен на примере обтекания модели космического аппарата ORION (рис. 4) 
при числе Re=106 и углах атаки α=0 28о в условии свободного потока. Число Рейнольдса 
определяется по диаметру миделя модели D. 
  
Рис. 4. Модель космического аппарата ORION. 
 
Результаты расчётов и экспериментальные данные [15] приведены на рис. 5. В каче-
стве характерных размеров при определении аэродинамических коэффициентов приняты 
диаметр миделя D, площадь миделя 
2
4
m
D
F

 , моментная точка соответствует передней 
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точке торможения при угле атаки α=0о. Сравнение расчётных и экспериментальных дан-
ных демонстрирует их хорошее согласование и свидетельствует об справедливости при-
нятой математической модели течения. Заметим, что экспериментальные данные работы 
[15] соответствуют коэффициенту загромождении ξ=0,026. 
 
  
Рис. 5. Зависимость аэродинамических коэффициентов модели ORION от угла атаки при ReD=10
6
.  
(□) - расчётные данные; (—) - экспериментальные данные. 
 
Изменение значений коэффициента лобового сопротивления модели Сха при угле 
атаке α=0о в зависимости от числа Re приведено на рис. 6. Исследованный диапазон изме-
нения числа Re включает его значения, реализуемые в АТ Т-500. Незначительное, порядка 
6%, изменение Сха(Re) позволяет исключить число Re их числа факторов, влияющих на 
индукцию трубы и на значения аэродинамических коэффициентов. 
  
Рис. 6. Зависимость коэффициента лобового сопротивления Сха при α=0
о
 от числа Re. 
3. Влияние размеров модели на её аэродинамические коэффициенты 
Для анализа влияния размера модели на значения аэродинамических коэффициентов 
проведены расчёты её обтекания в рабочей части АТ Т-500 при Re=4×105 и ξ от 0,05 до 
0,2. Зависимости аэродинамических коэффициентов Cxa, Cya, mz от угла атаки и коэффи-
циента загромождения ξ при Re=4×105 приведены на рис. 7. При ξ ≤ 0,05 значения Cxa(α), 
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Cya(α), mz(α) в АТ и в свободном потоке совпадают. С увеличением размера модели значе-
ния коэффициента лобового сопротивления Cxa уменьшаются, а значения коэффициентов 
Суа, mz отрицательны и увеличиваются. 
 
 
Рис. 7. Зависимость аэродинамических коэффициентов от угла атаки и от коэффициента загромождения. 
 
Распределение коэффициента давления по поверхности модели при угле атаки α=0о 
приведено на рис. 8 при ξ=0,05; 0,075; 0,10. Отличие значений Ср при изменении ξ наблю-
дается в малой окрестности точки излома образующей за лобовым экраном (рис. 8а). Ко-
эффициент донного давления близок к постоянному значению за исключением окрестно-
сти точки излома образующей, где наблюдается влияние коэффициента загромождения ξ 
(рис. 8б).  
 
 
а) Коэффициента давления Ср на  
образующей линии модели 
 
б) Коэффициента донного давления 
Срд (где d – диаметр донного торца). 
Рис. 8. Распределение коэффициента давления по поверхности модели при ReD=4×10
5
. (□) - ξ=0,05;  
(×) - ξ=0,075; (о) - ξ=0,1. 
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Изменение индукции рабочей части при различной степени её загромождения иллю-
стрируется графиками рис. 9 в форме зависимостей отношений xa
xaf
C
C

, 
ya
yaf
C
C

, z
zf
m
m

 от ко-
эффициента ξ, где xa xaw xafC C C   , ,xa xaw xafC C C    z zw zfm m m   . При этом влияние 
угла атаки на значение ξ не учитывалось. Приведенные графики иллюстрируют линейную 
зависимость уровня индукции рабочей части от коэффициента загромождения ξ и её от-
сутствие при ξ≤0,05. Отметим так же отсутствие влияния угла атаки на значения xa
xaf
C
C

, 
ya
yaf
C
C

, z
zf
m
m

. 
 
 
 
 а)       б) 
Рис. 9. Зависимость 
xa
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C
C

, 
ya
yaf
C
C

, 
z
zf
m
m

 модели «ORION» от коэффициента загромождения. 
 
 
Представляет интерес рассмотрение индукции рабочей части для других форм силь-
но затупленных моделей. С этой целью были проведены расчёты обтекания сегментально-
конического тела с углом обратного конуса 7о (рис. 10а) и затупленного по полусфере ци-
линдрического тела с конической юбкой в кормовой части (рис. 10б) при угле атаки α=0о , 
10
о
 и числе ReD=4×10
5
. 
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а) Модель «союз»; б) Цилиндрическое тело с 
конической юбкой. 
Рис. 10. Рассматриваемые модели. 
 
Результаты расчёта коэффициента лобового сопротивления в рабочей части и в сво-
бодном потоке упомянутых трёх конфигураций приведены на рис. 11 в форме зависимо-
стей xa
xaf
C
C

, 
ya
yaf
C
C

, z
zf
m
m

 от коэффициента загромождения ξ.  
 
 а) α=0о      б) α=10о 
Рис. 11. Зависимость 
xa
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
, 
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yaf
C
C

, 
z
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
 различных моделей от коэффициента загромождения.  
(о) - цилиндрическое тело с конической юбкой;  (□) – модель «ORION»; (Δ) - модель «СОЮЗ». 
 
Данные графики показывают, что независимо от формы модели значения отношения 
xa
xaf
C
C

 группируются около одной прямой (рис. 11а): 
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    ξ 
Cуa/Cуаf  = 1,813(0,05-); 
mz/mzf  = 1,813(0,05-) 
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Результаты расчёта коэффициентов подъёмной силы и момента тангажа в рабочей 
части и в свободном потоке упомянутых трёх конфигураций могут быть представлены в 
виде (рис. 11б): 
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4. Размер модели и пересчёт на условия свободного потока 
Очевидно, что чем больше размер модели, тем легче обеспечить её геометрическое 
подобие натурному объекту и тем больше число Re. Однако большая модель приводит к 
большой индукции рабочей части, что требует выполнение процедуры пересчёта резуль-
татов трубных измерений на условия свободного потока. 
Графики рис. 9, 11 показывают, что существует диапазон значений 0 < ξ  ξ*, где ин-
дукция трубы близка к нулю и при выборе масштаба модели, соответствующего значению 
ξ*, значения аэродинамических коэффициентов модели в АТ и в свободном потоке будут 
одинаковы. Значения ξ* для рассмотренных моделей приведены в табл. 1. 
Табл. 1. Значения ξ* для рассмотренных моделей 
Модель Форма 
Коэффициент загро-
мождения ξ* 
Размер модели в АТ Т-500 
D,мм 
Модели спускаемого 
аппарата  
 
0,05 126 
Модели спускаемого 
аппарата  
 
0,05 126 
Цилиндр с полусфери-
ческим носком и с юб-
кой 
 
0,05 126 
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Графики рис. 9-11 позволяют оценить уровень отличия трубных значений аэродина-
мических коэффициентов от их значений в условиях свободного потока. 
При ξ > ξ* значения аэродинамических коэффициентов в свободном потоке опреде-
ляются с использованием формул (1-3), а именно: 
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где ( )xaC  , ( )уaC  , ( )zm   - соответствующие значения коэффициентов силы лобового со-
противления, подъёмной силы и момента тангажа в рабочей части. 
Представленные зависимости и графики могут быть использованы при определении 
как размера сильно затупленной модели, так и её аэродинамических характеристик в сво-
бодном потоке по данным трубного эксперимента. Предполагая использование донной 
державки в качестве поддерживающего устройства полученные данные необходимо скор-
ректировать на влияние этой державки. При отношении диаметра державки (d1) к диамет-
ру донного среза модели (d2) d1∕d2 ≤ 0,4 это влияние мало и его можно не учитывать [16]. В 
противном случае влияние державки на аэродинамические характеристики модели можно 
исключить путём расчета её обтекания вместе с державкой в свободном потоке. 
Заключение 
Проведены расчёты обтекания сильно затупленных моделей потоком вязкого газа в 
свободном потоке и в открытой рабочей части аэродинамической трубы малых скоростей. 
Определены аэродинамические характеристики моделей. Показано, что влияние струйной 
границы рабочей части на приращение значений аэродинамических коэффициентов имеет 
линейный характер. Определены размеры моделей, при которых индукция границ рабочей 
части мала, и представлены зависимости для пересчёта трубных значений аэродинамиче-
ских коэффициентов на условия свободного потока. 
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The paper considers a problem of sizing a model and converting the balance test results in 
the low speed open-jet wind tunnel to free-flow conditions. The ANSYS Fluent commercial code 
performs flow model calculations in the test section and in the free flow, and the ANSYS ICEM 
CFD module is used to provide grid generation. A structured grid is generated in the free flow 
and an unstructured one is provided in the test section. The changes of aerodynamic coefficients 
are determined at the different values of the blockage factor for the segmental-conical and hemi-
sphere cylinder-cone shapes of the model. The blockage factor values are found at which the in-
terference of the test section – model is neglected. The paper presents a technique to convert the 
wind tunnel test results to the free flow conditions. 
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